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小型電動航空機の概念設計と飛行性評価 
 
CONCEPT DESIGN AND FLYING QUALITY EVALUATION OF LIGHT ELECTRIC AIRCRAFT 
 
望田詩織 
Shiori MOCHIDA  
指導教員 御法川学 
 
法政大学大学院理工学研究科機械工学専攻修士課程 
 
Recently, Light Sport Aircraft (LSA) which is a new category of established small aircraft, is spread all 
over the world, mainly in Europe and USA. Also, the power plant has been shifting to electric motor and the 
design concept of electric powered light aircraft is required. The present study is establish the design 
methodology for electric small aircraft which is safety and easy to control from the viewpoint of flying 
quality. The flying quality associated with longitudinal and lateral dynamic modes for various types of LSA 
aircrafts including electric powered aircrafts proposed in the study were calculated and compared. In addition, the 
time histories of longitudinal motion by an impulse input and the lateral stability parameters were also calculated 
and compared． 
Key Words : Light Sport Aircraft，Flying-Qualities，Longitudinal, Short period mode，Long period mode， 
Spiral mode 
 
 
１． 緒論 
（１）研究背景 
小型航空機は主に初等練習やレジャー目的で使用され
ており，初等練習ではパイロットの資格を取得する為の訓
練を行う為，操縦しやすく安定した飛行が出来る事が求め
られる．最近では世界的にパイロット不足が問題となって
いるが，パイロットの資格を取る際の難点として費用が高
い事がある．小型航空機の一種である Light Sport Aircraft
（LSA）は従来の軽飛行機と超軽量動力機の間にあるカテ
ゴリーの機体であり，軽飛行機よりも運用コストが抑えら
れ，かつ超軽量動力機よりも安全性が高い為，初等練習機
やレジャー目的での活用が見込まれる．一方，従来の燃料
機は飛行中に燃料消費により重心位置 CG(Center of 
gravity)が変わるが，動力を電気モーターとする電動航空機
は飛行中に重心位置が変わらず，環境に優しく騒音が少な
い点において訓練機に適していると考えられる．また，小
型航空機の事故において練習中の技量不足によるものや
重心位置が関係している事故が発生しており，操縦性の良
い，また変化しない機体が望まれる．しかし日本では小型
航空機の設計が普及しておらず LSA のカテゴリーも航空
法で認定されていない為，電動航空機の設計指針やLSAの
飛行の安定性が確立されていないのが実情である． 
（２）LSA について 
LSA は 2004 年にアメリカの FAA(連邦航空局)で制定さ
れた小型航空機のカテゴリーであり，主な規格としては，
単一のレシプロエンジン，固定着陸装置（水上飛行機を除
く），固定ピッチまたは地上調節可能プロペラ，最大離陸
重量 1320lb，最大搭乗者数 2 名，水平最高速度 120kt，最
大失速速度 45kt，というのがあり，この規格に該当するも
のは LSA のカテゴリーになる．また，機体の品質保証や
整備などの規格は ASTM(米国試験材料協会)に規格されて
いる．LSA には S-LSA(Special)と E-LSA(Experimental)の 2
種類の認証があり，どちらもレジャーや飛行訓練目的で使
用できるが，E-LSA 認証の機体においては所有者しか操縦
できない．操縦者は自家用操縦士の資格を取得している必
要があるが，LSA においては FAA で定められているスポ
ーツパイロットとよばれる資格でも飛行することが出来
る．スポーツパイロットは簡単な空域で LSA を操縦する
事が出来る免許で身体証明書はアメリカの自動車免許で
代用できる為，比較的簡単に免許が取得できる制度である． 
（３）本研究の目的と手法 
本研究では，3D モデルを活用して小型航空機の飛行性
評価を行い，LSA の飛行の安定性や電動航空機の設計指針
を検討する事を目的とした．まず，LSA の飛行の安定性に
ついて既存の LSA を MIL 規格と呼ばれる航空機の縦運動
の飛行性に関する評価基準を用いて比較を行った．また，
以前研究室で設計された LSA 規格の燃料機である ML-11
と新しく設計した LSA規格の電動航空機のML-16eの 2機
について既存の機体と飛行性について比較を行った．飛行
性の評価には MIL 規格内の MIL-F-8785C を使用し，短周
期モードの固有各振動数と減衰比を算出して評価グラフ
にあてはめ，速度変化による操縦性の比較と重心位置が変
化した際の操縦性の比較を行った．また，設計した ML-16e
についてバッテリーの搭載位置を変更して機体の慣性モ
ーメントの変化について考察した．慣性モーメントを考慮
してエレベーター入力による迎え角変化や長周期モード
の変化について比較を行い，また横運動に関しても有次元
微係数やスパイラルモードに関する判別式を利用して比
較した．電動航空機の設計において慣性モーメントからバ
ッテリー位置の検討を行った． 
 
２． 使用記号一覧 
本研究で使用する記号を一覧として示す． 
𝑈0 = 対気速度[m/s] 
𝛼 = 迎え角(AoA) [deg] 
g = 重力加速度[m/s2] 
𝑠 = ラプラス変数 
𝐸 = スパイラルモードの安定判別式 
𝛿𝑒 = エレベーター舵角[deg] 
𝑀𝛼 = 𝐶𝑚𝛼の迎え角の静安定の有次元微係数[1/s
2] 
𝑀𝛿𝑒 = 𝐶𝑚𝛿𝑒の昇降舵に関する有次元微係数[1/s
2] 
𝑀𝑞 = 
𝐶𝑚𝑞の縦の角速度変化による 
有次元微係数[1/s] 
𝑀?̇? = 𝐶𝑚?̇?の迎え角変化率による有次元微係数[1/s] 
𝑀𝑤 =  𝑀𝛼の速度無次元微係数[1/(ms)] 
𝑀?̇? = 𝑀?̇?の速度無次元微係数[1/m] 
𝑋𝑢 = 𝐶𝑥𝑢の有次元微係数[1/s] 
𝑋𝑤 = 𝐶𝑥𝑤の有次元微係数[1/s] 
𝑍𝛼 = 
 𝐶𝑧𝛼の Z軸方向の運動に対する 
有次元微係数[m/(2s2)] 
𝑍𝛿𝑒 = 
𝐶𝑧𝛿𝑒の昇降舵の運動に関する 
有次元微係数[1/2ms] 
𝑍𝑞 = 
𝐶𝑧𝑞の縦の角速度変化による 
有次元微係数[m/4s] 
𝑍𝑤 = 
𝑍𝛼の Z 軸方向の速度に関する 
有次元微係数[1/s] 
𝜔𝑠𝑝 = 短周期モードの固有振動数[rad/s] 
𝜁𝑠𝑝 = 短周期モードの減衰率 [-] 
𝐿𝑟́  = 
𝐶𝑙𝑟のヨ―角速度によるローリング 
モーメントの有次元微係数[1/s] 
𝐿?́? = 
𝐶𝑙𝛽の正の横滑り角によるローリング 
モーメントの有次元微係数[1/s²] 
𝐿′𝑝 = 
𝐶𝑙𝑝のロールモード減衰モーメントの 
有次元微係数[1/s] 
𝑁𝑟́  = 
𝐶𝑛𝑟のヨ―角速度によるヨ―イング 
減衰モーメントの有次元微係数[1/s] 
𝑁?́? = 
  𝐶𝑛𝛽の正の横滑り角によるヨ―イング 
モーメントの有次元微係数[1/s²] 
 
３． 飛行性について 
（１）飛行の安定性とは 
飛行性とは操縦者が任務を遂行する時の容易さと正確
さを支配する特性の事である．飛行の安定性とは航空機が
外乱を受けた際に元の釣り合い状態に戻るかどうかの性
質の事を示す．本研究においては機体の縦揺れ及び横揺れ
に関して飛行の安定性を考察した．航空機の運動座標と各
軸周りのモーメントの名称を Fig.1 に示す． 
 
 
Fig.1 Light Sport Aircraft triaxial movement 
 
航空機は X 軸，Y 軸，Z軸の三軸においてそれぞれで
ヨ―イング，ピッチング，ローリングの運動を行ってい
る．X 軸及び Z 軸周りの動きは横の運動と呼ばれ，Y 軸
周りの動きは縦の運動と呼ばれる． 
航空機の縦の運動は短周期モードと長周期モードの2つ
の運動モードの重ね合わせから成り立っている．短周期モ
ードとは外乱を受けた際に元の釣り合い状態に収束して
いく周期が短く減衰が大きい運動であり，長周期モードと
は周期が長く減衰が短い運動である．本研究においては短
周期モードについて MIL-F-8785C を使用し評価グラフに
あてはめて比較した．また，機体軸に関する伝達関数より
エレベーター入力による迎え角変化及びピッチ角速度の
変化，長周期モードとなる X 軸方向の速度変化を考察し
た．横の運動に関しては電動航空機の慣性モーメントの違
いに着目して横揺れと編揺れについて有次元微係数及び
横揺れと編揺れの重ね合わせで起こるスパイラルモード
について安定判別式を使用して比較を行った． 
 
（２）MIL 規格について 
MIL 規格とはアメリカで定められた軍規格であり，航空
機の飛行性に関する評価基準である．MIL-F-8785C では航
空機の縦の運動に関して以下のように要求している． 
 
縦の運動に関する MIL-F-8785C の主な要求[1] 
(1) 速度に関する安定 
(a) 縦の静安定 
(b) 長周期モードの安定 
(c) 飛行経路安定 
(2) マヌーバ時の特性 
(a) 短周期モードの固有振動数と減衰率 
(b) 操舵力とその安定 
(c) Pilot Induced Oscillation (PIO) 
(3) 操縦性 
 
上記より本研究においては(2)の(a)短周期モードの固有
振動数と減衰率を使用した．固有振動数𝜔𝑠𝑝と減衰率 𝜁𝑠𝑝
は有次元微係数を用いて縦の運動方程式から近似され，以
下に近似式(1)，(2)を示す[3]．また Fig.2 に示す縦軸に減衰
率，縦軸に固有振動数をとった評価グラフを使用して比較
を行った．評価グラフの黒い枠内が良好な飛行性が得られ
るとされる範囲であり，固有振動数が大きくなると応答性
が過敏となって操舵力が軽量となり固有振動数が小さく
なると応答性が鈍磨となり操舵力が増大する． 
 
𝜔𝑠𝑝 ≅ √−𝑀𝛼 + (𝑍𝛼/𝑈0)𝑀𝑞 (1) 
  
𝜁𝑠𝑝 ≅
(𝑍𝛼/𝑈0) + 𝑀𝑞 + 𝑀?̇?
−2√−𝑀𝛼 + (𝑍𝛼/𝑈0)𝑀𝑞
 (2) 
 
 
Fig.2 Example of pilot opinion for flying quality in short- 
period mode[1][2] 
 
（３）縦運動の伝達関数の近似 
近似式(1)および(2)で得られた短周期モードの固有振動
数および減衰比を用いて，ラプラス変換による伝達関数か
ら迎角𝛼，ピッチ角速度𝑞を算出した．入力は昇降舵角𝛿𝑒と
して下げ舵 5度の時間幅 1秒のインパルス状の入力を加え
た時の応答を算出した． 
使用した迎角及びピッチ角速度の伝達関数を以下の(3)
及び(4)に示す[4]．また，X 軸方向の速度変化に関してヨ―
イング並びにローリングについての有次元微係数を使用
して算出した．使用した伝達関数を以下(5)に示す[4]． 
 
𝛼(𝑠)
𝛿𝑒(𝑠)
=
(𝑍𝛿𝑒 𝑈0⁄ )𝑠 + {𝑀𝛿𝑒(1 + 𝑍𝑞 𝑈0⁄ ) − 𝑍𝛿𝑒𝑀𝑞 𝑈0⁄ }
𝑠2 + 2𝜁𝑠𝑝𝜔𝑠𝑝𝑠 + 𝜔𝑠𝑝2
 (3) 
 
 
𝑞(𝑠)
𝛿𝑒(𝑠)
=
(𝑀𝛿𝑒 + 𝑍𝛿𝑒𝑀?̇?)𝑠 + 𝑍𝛿𝑒𝑀𝑤 − 𝑀𝛿𝑒𝑍𝑤
𝑠2 + 2𝜁𝑠𝑝𝜔𝑠𝑝𝑠 + 𝜔𝑠𝑝2
 (4) 
 
𝑢(𝑠)
𝛿𝑒(𝑠)
=
𝑏𝑢2𝑠
2 + 𝑏𝑢1𝑠 + 𝑏𝑢0
𝑠4 + 𝑎3𝑠3 + 𝑎2𝑠2 + 𝑎1𝑠 + 𝑎0
 
(5) 
 
但し 
𝑏𝑢2 = 𝑋𝑤𝑍𝛿𝑒 − (𝑀𝑞 + 𝑍𝑤 + 𝑍𝑞𝑀?̇?)𝑋𝛿𝑒 
𝑏𝑢1 = (𝑀𝛿𝑒𝑍𝑞 − 𝑀𝑞𝑍𝛿𝑒)𝑋𝑤 + (𝑍𝑤𝑀𝑞 − 𝑍𝑞𝑀𝑤)
− (𝑀𝛿𝑒 + 𝑍𝛿𝑒𝑀?̇?)𝑔 
𝑏𝑢0 = (𝑍𝑤𝑀𝛿𝑒 − 𝑀𝑤𝑍𝛿𝑒)𝑔 
𝑎3 = −𝑋𝑢 − 𝑍𝑤 − 𝑀𝑞 − (𝑈0 + 𝑍𝑞)𝑀?̇? 
𝑎2 = 𝑋𝑢(𝑀𝑞 + 𝑍𝑤) + 𝑍𝑤𝑀𝑞 − 𝑍𝑢𝑋𝑤
− (𝑋𝑢𝑀?̇? − 𝑀𝑤)(𝑈0 + 𝑍𝑞) 
𝑎1 = (𝑋𝑤𝑍𝑢 − 𝑋𝑢𝑍𝑤)𝑀𝑞 + (𝑋𝑢𝑀𝑤 − 𝑋𝑤𝑀𝑢) 
    (𝑈0 + 𝑍𝑞) + (𝑍𝑢𝑀?̇? + 𝑀𝑢)𝑔 
𝑎0 = (𝑍𝑢𝑀𝑤 − 𝑍𝑤𝑀𝑢)𝑔 
 
（３）横方向の飛行性評価 
横方向についての飛行の安定性は ML-16e のバッテリ
ーの搭載位置を変更し，3D モデルから得られた慣性モ
ーメントの変化を元に横揺れと編揺れの変化について
有次元微係数を用いて比較を行った．横方向の運動モー
ドについては運動方程式よりロールモード，ダッチロー
ルモード，スパイラルモードの 3 つのモードが求められ
る．ロールモードは機体が横方向に回転するモードであ
り，ダッチロールモードは機首が左右に触れるモードの
事である．本研究ではこれらのモードの減衰について有
次元微係数から比較した．スパイラルモードは航空機の
重大事故の原因となりうるスピン(意図しない自転運動)
へとつながる運動モードの為，各機体のスパイラルモー
ドの特性には注意が必要である．スパイラルモードの安
定判別式Eについてヨ―イングとローリングに関する有
次元微係数から算出して安定・不安定の判定を行った．
使用した安定判別式Eを(6)に示す[4]． 
 
𝐸 = (
𝑔
𝑈0
) (𝐿?́?𝑁𝑟́ − 𝑁?́?𝐿𝑟́ ) (6) 
 
４． 小型航空機 
（１）供試機体について 
 本研究では以前研究室で設計された ML-11 と本研究
で新しく設計した ML-16e を既存の機体と比較した． 
ML-11 は LSA カテゴリーの並列座席式の低翼機で，全
幅は約 9.1m，全高は約 2.6m，重量は約 550kg で従来の燃
料エンジンの機体である．ML-16e は直列座席式の低翼機
で全幅は約 9m，全高は約 3m，重量は約 600kg で電気モー
ター1 個，バッテリー(1 つ約 53kg)を 2 つ搭載すると考え
た．また，ML-16e はバッテリーの搭載位置を 4 パターン
に分けてそれぞれの慣性モーメントを求め，飛行性への影
響を比較した．既存の機体は並列座席式及び直列座席式の
低翼機及び高翼機をそれぞれ比較対象とした．ML-11 及び
ML-16e の比較図を以下の Fig.3 に示し，比較した LSA の
諸元を Table 1 に示す． 
 
 
Fig.3 Airframe of ML-11 and ML-16e 
 
Table 1  Light aircrafts for comparison 
 
 
（２）ML-16e の慣性モーメントの変化 
慣性モーメントとは回転する物体がその回転運動を持
続しようとする慣性の大きさを表わしており，値が大きい
ほど回りにくい．本研究において ML-16e の空虚機体を基
準としてバッテリー搭載位置を胴体前方，胴体中心，主翼
内部，主翼下部の 4パターン(ML-16e-1～ML-16e-5)に分け，
3D モデルを作成してそれぞれの慣性モーメントを算出し
た．バッテリーは重量をおよそ 100kg と仮定し，重心位置
は一定とした．それぞれのバッテリーの搭載位置並びに機
体の慣性モーメントを以下 Fig.4 及び Table2 に示す． 
 
 
Fig.4 Battery position of ML-16e 
 
Table 2  Moment of inertia of ML-16e 
 
 
５． 研究結果 
（１）短周期モードの固有振動数と減衰比 
ａ）速度変化による比較 
 既存の各機体と ML-11 並びに ML-16e について速度
を V=70km/h から V=280km/h まで変化させた結果を Fig.5
に示す．グラフ上部の四角が最高速度の 280km/h でグラフ
の下部の三角が最低速度の 70km/h である． 
         
     
 
Fig.5 Changes of natural frequency and damping ratio 
in short period mode by changing of airspeed 
 
 LSA の最高設計速度は V=224km/h なので，飛行性能
は最高速度付近では良好な範囲内だったが，低速の範囲は
良好な範囲を超えて応答の悪くなる機体が多かった．ML-
11 は他の機体と比べて速度変化による固有各振動数の変
化が大きい機体となった．反対に ML-16e は速度変化によ
る固有各振動数の変化が少ない機体となった． 
 
 
ｂ）重量及び重心位置変化による変化 
重心位置変化の大きい直列座席式の低翼・高翼機と ML-
11 及び ML-16e の重量・重心位置変化を変化させた時の飛
行性を MIL 規格で比較した．燃料機に関しては搭乗者を 1
人の時と 2 人の時に分け，燃料を 0，20，40，80ℓに変化さ
せた．電動航空機に関しては搭乗者数を 1~2 人，バッテリ
ー数を 1~2 個を変化させた． 
 
  
 
Fig.6 Changes of natural frequency and damping ratio 
in short period mode by changing of weight and CG 
position 
 
 ML-16eは後部座席の後方下部にバッテリー位置を想定
した所，バッテリー及び搭乗者数に関係なく良好な飛行性
の範囲に収まった．前後座席式の機体は，乗客数の影響で
機体の重心位置に大きく影響して減衰比が変化した．重心
位置が主翼平均空力翼弦の 30%より後ろの場合は航空機
の応答は鈍磨となり，30％より前方の場合は良好な飛行性
範囲内に収まった． 
（２）ML-16e の比較 
ａ）エレベーターインプットによる縦運動の比較 
固有振動数と減衰係数を用いて近似した迎角とピッチ角
速度の伝達関数のインパルス応答を計算した．Fig.7 はエ
レベーター入力の時間軌跡，Fig.8 は迎角及びピッチ角速
度の時間履歴を示している．   
 
Fig.7 Time histories of input of elevator 
 
 
Fig.8 Time histories of angle of attack and pitch 
angular velocity in short period mode 
 
エレベーター入力は，機首下げ動作に対して負の値であ
った．反応に大きな差はなく，反応は反動なしに 1 秒以内
に収束した．短周期モードでのエレベーターインプットに
おいて縦方向の安定性は慣性モーメントの差によって大
きな差は得られなかった．次に縦の運動に関しての X 軸方
向の速度変化を Fig.9 に示す． 
 
 
Fig.9 Time histories of speed change in long period mode 
 
これは縦運動の長周期変化を示す．慣性モーメントの差
により ML-16e_2 は他の機体と比べて減衰が弱い結果とな
り，減衰が強い ML-16e_1 と比較すると 10 秒程度の差が
開いた．長周期の周期は約 35~45 秒程度の結果となった． 
 
ｂ）横運動の安定微係数と安定判別式 E 
 ML-16e に関して横の運動に関して安定微係数を使用
して飛行の安定性を比較した．計算には慣性乗積である𝐼𝑥𝑧
の影響を考慮したプライム付き有次元微係数を使用した． 
𝐼𝑥𝑥方向のローリングモーメントに関する有次元微係数に
ついて比較した図を Fig.10 から Fig.12 に示す．また𝐼𝑧𝑧方
向のヨ―イングモーメントに関する有次元微係数につい
て比較した図を Fig.13 から Fig.14 に示す．これらを元にス
パイラルモードの安定判別式を算出し，X 軸並びに Z 軸方
向の慣性モーメントに分けてそれぞれの値を比較した．安
定判別EとX軸方向の慣性モーメントの比較をFig.15に，
安定判別 E と Z 軸方向の慣性モーメントの比較を Fig.16
に示す． 
 
 
Fig.10 Roll moment caused by positive sideslip angle 
 
 
Fig.11 Roll moment generated by yaw angular velocity 
 
 
Fig.12 Damping moment of roll mode 
 ローリングモーメントに関して ML-16e_1 から ML-
16e_4までは大きな差は見られなかったが，翼の下にバッ
テリーを取り付けた ML-16e_5 は他の機体よりも値が離
れた．より回りやすい機体である結果となった．これは翼
にバッテリーを搭載したのでローリングにより大きな力
がいる為、他の機体よりもヨー角速度や横滑りによるロー
リングの影響を受けにくい結果と考えられる．ただ、減衰
モーメントの値は大きくなったのでローリングに働いた
力は収束が遅い結果であると考えられる． 
 
 
Fig.13 Yawing moment generated  
by yaw angular velocity 
 
 
Fig.14 The damping moment of the yawing motion 
caused by yaw angular velocity 
 
ヨ―イングモーメントに関しては胴体前方にバッテリ
ーを搭載した ML_16e_2 と翼の下にバッテリーをつるし
た ML_16e_5 が慣性モーメントが大きくなり回転しにく
い機体となり，有次元微係数においても ML-16_2と ML-
16e_5 は横滑り角のヨ―ングモーメントは大きい値にな
ったので横滑り角の影響を受けにくいと考えられる．ただ
減衰モーメントは大きいのでヨ―イングの運動が減衰が
しにくいと考えられる．慣性モーメントの大きさは横方向
の動きに影響を与えている結果となった． 
 
 
 Fig.15 Relationship between lateral stability 
discrimination coefficient E and moment of inertia Ixx 
 
 
Fig.16 Relationship between lateral stability 
discrimination coefficient E and moment of inertia Izz 
 
スパイラルモードの安定判別式は 0 以上の場合，安定で
あると判断できる．比較した結果全ての ML-16e のパター
ンにおいて，E＞0 となり，スパイラルモードは安定である
という結果になった．しかし ML-16e_2 はヨ―イングモー
メントに入りにくいが減衰が弱いのでダッチロールモー
ドに入りやすいと考えられる．また， ML-16e_5 はヨ―イ
ング及びローリングモーメントの減衰が他の機体より弱
く，他の機体と比べるとスパイラルモードに入りやすい機
体であると考えられる． 
 
６． まとめ 
LSA の飛行性は，縦の運動については機体ごとに大きな
変化はなく，飛行性の評価は概ね良好な範囲内であった．
特に大きな変化を与えたのは重量及び重心位置である．特
に燃料エンジンの航空機では，飛行中に重心位置が変化す
る為，重心位置や重量の変化が安定性に影響が大きかった．
電動航空機の ML-16e においては搭乗者数やバッテリー数
に関係なく，良好な飛行性が得られる範囲内に収まった．
電気航空機は重心位置が変化しない点において燃料航空
機よりも飛行性が安定していると言える． 
バッテリーの搭載位置変化による慣性モーメントの変 
化を比較したが，縦方向の動きに対しての変化は非常に小
さい結果となった．横の運動モードについては，結果とし
ては全てのバッテリー構成で安定していると考えられる
が， 慣性モーメントが大きいと運動が減衰しにくいので
飛行性が不安定である可能性が高いと考えられる．特にロ
ーリングとヨーイングに関連しての運動が不安定な場合，
危険な状態に陥りやすくなってしまう為，操縦練習機とし
てはそれぞれの慣性モーメントが大きいのは好ましくな
いと考えられる．それぞれの値が実際の機体にどのような
影響を与えるのかを実験で考察する必要性がある． 
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